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SOMMAIRE 


La premiere partie de cette communication, qui a trait aux 
recherches en soufflerie sur les derivees aerodynamiques, apporte un 
complement aux etudes de synthese precedentes par un examen critique 
des m^thodes et moyens de mesure couramment utilises a 1' heure 
actuelle. Quelques progres sont exposes et quelques resultats qu'ils 
ont permis d'obtenir sont presents. La seconde partie est consacree 
aux experiences en vol entreprises par un constructeur franpais & 
r occasion de la mise au point d’appareils prototypes. 


SUMMARY 


The first part of this report, which concerns wind tunnel research 
on aerodynamic derivatives, amplifies previous overall studies by 
examining critically the methods and facilities generally used at the 
present time for such work. Some progress is reported and some results 
thus made possible are presented. The second part is devoted to flight 
tests undertaken by a French firm after development of prototype 
apparatus. 
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MESURE DES DERIVEES AERODYNAMIQUES 
EN SOUFFLERIE ET EN VOL 


INTRODUCTION 


Nous nous proposons de donner un apergu de 1* etat des techniques de mesure des 
derives aerodynamiques en soufflerie et en vol et de justifier par la comparaison 
des quelques r^sultats disponibles la confiance a leur accorder, dans le doraaine 
des vitesses sonlques et supersoniques. 

La premiere partie traitera des methodes exp4rimentales en soufflerie de dimensions 
modestes qui, avec 1* aide de la th4orie doivent fournir, des 1* avant*projet, les 
donn4es ae'rodynamiques n4cessaires a la discussion de la stabilite et de la 
manoeuvre. 

Mais, malgre les progr^s recemment accomplis dans les techniques de calcul ou de 
mesure en soufflerie, de nombreux problemes subsistent, en particulier dans le 
domaine transsonique. 

Le constructeur est done conduit a entreprendre, a posteriori, sur l’appareil 
prototype, la mesure en vol des coefficients aerodynamiques en vue de confirmer ou 
meme de compl4ter les r4sultats qu* il a pu obtenir au cours de 1* 4tude du projet. 

La seconde partie de cet expos4 sera consacree a ce deuxieme aspect de la 
question. 
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PREMIERE PARTIE 

RECHERCHES EN SOUFFLERIE 
M. Scherer* 


1.1 GENERALITES 

M. Maurice Roy dans une conference faite en 1954 a montr4 les possibility 
d* application des theories classiques sur la stability aux recherches exp4rimentales 
de m4canique du vol 1 . Plusieurs suggestions y sont exprime'es; elles ont servi de base 
aux recherches entreprises a l’O.N.E.R.A. 

Lee Arnold dans un AGARDograph 2 paru en 1955, expose les principes et donne les 
descriptions des principales installations realises par les organismes de recherche 
a6ronautique des nations membres de 1‘AGARD. 

Dans une publication plus r4cente. redigee en 1959 A 1* occasion d’ une stance de 
travail du Comite des Souffleries de 1* AGARD a Marseille 3 , Orlick-Ruckemann classe 
de fagon complete les differentes m4thodes. Sa publication contient en outre 
20 pages de r6f4rences bibliographiques la plupart poster ieures a 1950, ce qui 
montre bien 1* ampleur des travaux auxquels ont donn4 lieu ces recherches au cours de 
ces dernieres annees. 

Cependant, en s' appuyant sur ces etudes de synthese, il suffira d’ un tour 
d* horizon rapide pour faire a nouveau le point de 1* 4tat des connaissances sur ce 
suj et. 

D* une maniere generate, les principales difficulty rencontrles au cours de la 
mise au point des installations bashes sur les differentes methodes ont pu etre 
surmont4es, grace, en grande partie, aux progres intervenus dans les techniques 
electroniques. 

Ces installations sont actuellement en service courant dans les souffleries 
subsoniques et supersoniques et les efforts s' orientent maintenant vers 1* accroisse- 
ment de leur rentabilite; les mesures en hypersonique qui viennent seulement d’etre 
abord4es, b4nef icieront de 1’ experience d4ja acquise. 

Dans ce qui suit les techniques exp4rimentales, classys par m^thode d’ essai, 
seront examinees dans 1* ordre habituel: rotation uniforme, oscillations libres, 
oscillations forc4es, oscillations entretenues. 


Chef de Subdivision de Recherches , O.N.E .R.A, , 25 Avenue de la Division Leclerc, 
Chatillon-sous-Bagneux , Seine, France 
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1.2 ROTATION UNIFORME 

C’est le proced4 le plus ancien et aussi le plus commode pour la mesure des d4riv4es 
par rapport & la vitesse angulaire d’axe parall&le au vent. II se pr4sente sous deux 
aspects: rotation forc4e ou rotation libre. 

1.2.1 Dans le cas de la rotation forcie, la d4rlv4e directe d' amort issement de roulis, 
exprim^e par le coefficient C Jp , est d4terminee par la pente de la courbe des 
moments de roulis tracee en fonction de la vitesse de rotation. 

Cette courbe se pr^sente le plus gen4ralement sous forme d* une droite, condition 
indispensable pour obtenir des mesures precises par cette m4thode. 

Les mesures de moment, faites en soufflerie en maintenant constantes la vitesse de 
1* 4coulement et la vitesse de rotation de la maquette sont de nature stationnaire; 
elles sont relev4es au moyen des instruments de mesure courants de la soufflerie. 

II est done possible, dans de nombreuses souffleries, de les enregistrer sur 4tat 
imprime et bande perforce en vue d’ une reduction automatique des donn4es. 

II est Int4ressant de rappeler brievement les principes de disposition des 
balances (Fig.l): 

(1) La mesure de la reaction d’ appui a 4te adopt4e d l’O.N.E.R.A. par M. Bismut 4 
pour le premiere balance mise en 1950. La maquette est entralnee par un moteur 
4lectrique dont le b&ti support, mont4 sur deux roulements, est brid4 par un 
dynamomdtre & jauges r4sistantes. 

(2) La mesure directe du moment sur 1* arbre tournant adopt4e sur deux installations 
du NASA 1* une par Brown et Heinke 5 et 1* autre par Wiggins*. 

Un montage & 1’ 4chelle de la premiere installation a 4t4 r4alis4 r4cemment a 
l’O.N.E.R.A. en utilisant un dard de dimensions normalis4es. Ce montage est 
adapt4 a une dimension de veine de 0,3 x 0, 3 m 2 . 

Le dynamometre est et jauges r4sistantes, les courants d’ alimentation et de 
mesure passent par des contacts glissants. 

Avec la premiere disposition, il faut s’ eissurer que le moment parasite dfl aux 
frottements sur les roulements du banc-balance ne repr4sente qu' une fraction negli- 
geable du moment cherch4; avec la seconde disposition il faut v4rifier que les 
contacts glissants ne perturbent pas la mesure et que 1' axe de mesure coincide 
exactement avec 1’ axe de rotation. 

L* experience montre que les r4sultats fournis par les deux dispositifs sont 
4quivalents. 

Ces balances conviennent parfaitement aux mesures sur des maquettes de missiles dans 
les souffleries transsoniques et supersoniques de petites dimensions. 

Les moments a mesurer sont tres petits et il est indispensable d* assurer une 
parfaite stabllit4 de la vitesse de rotation, sous peine d’ introduire dans les mesures 
des efforts d' inertie dus aux accelerations angulaires. 
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Le dispositif, tres simple, pr4sent4 ci-dessous, imaging 4 1' ONERA par 
M. d* Humieres, donne de fa§on ais4e la valeur de la vitesse avec une grande 
pr4cision et permet simultan4ment le contrfile permanent a vue de sa stabilite: le 
signal d' un g4n4rateur 4talonn4 est immobilis4 sur l'ecran d’ un oscilloscope bicourbe, 
dont la seconde voie est attaqu4e par un lancetop branche sur l'arbre tournant. La 
vitesse est stabilis4e et regime a la valeur fix4e lorsque les deux signaux 
apparaissent immobiles sur l*4cran. Le moindre 4cart de r4glage entratne le d4place- 
ment d' une image par rapport a 1’ autre (Pig. 2). 

1.2.2 Les mesures des d^rivees croistes da moment de lacet Cn p et de la force de 
derive Cy p , peuvent 4galement etre d4duites des essais en rotation uniforme. 

L’emploi de deux dynamom4tres tournants li4s 4 l’arbre paraft ici le mieux indiqu4 
(Pig. 3). 

Les grandeurs 5 mesurer sont tres petites; dans le cas des maquettes usuelles 
d’avions, elles d4passent rarement la dixieme partie du moment de roulis. Aussi 
les dissym4tries dans la repartition des masses et dans les formes des maquettes, 
dont r importance relative est major4e sur les maquettes 4 petite echelle, conduisent 
a des efforts parasites qui sont de l’ordre des grandeurs 4 mesurer. Mais la valeur 
de ces perturbations etant ind4pendante du sens de rotation, il est possible d* en 
4liminer la plus grande partie en faisant tourner la maquette dans un sens, puis 
dans 1* autre. Une l4g4re correction reste cependant n4cessaire pour tenir compte 
des valeurs parasites residuelles provenant de la deformation du dard. 

Les donn4es en seront fournies par: 

(a) Des mesures de deformation du dard sous des charges statiques; 

(b) La d4riv4e de position C„j du moment de lacet par rapport 4 1* angle de 
d^rapage; 

(c) Un essai sans vent avec la balance en rotation uniforme qui donnera la valeur 
du balourd; 

(d) Les valeurs des moments et forces relev^es au cours des essais avec vent qui 
permettent de calculer la deformation. 

Une correction suppl4mentaire peut provenir d’ un d4faut eventuel de perpendicu- 
larity entre 1* axe de mesure et 1’ axe de rotation. Son importance est due aux 
differences des ordres de grandeur, d4j4 signal4es, entre les moments de roulis et de 
lacet. Cette correction peut etre d4duite d’ un etalonnage statique. 

La methode de rotation uniforme forc4e, facile a mettre en oeuvre, ne s* applique 
malheureusement de fagon pratique que si 1’ angle d’ incidence est voisin de z4ro. 

Elle semble difficile 4 utiliser dans les souffleries a rafales. 

1.2.3 Rotation Libre 

Le second aspect de la methode ne sera rappel4 ici que pour m4moire. La mesure de 
la vitesse de rotation d’une maquette rendue dissymetrique, fournit une relation 
reliant 1‘effet de la dissymetrie au moment d* amortissement du a la rotation. 
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Un moyen simple de raesurer cette vitesse consiste a utiliser une cellule photo- 
electrique dont 1* 4clairage est masque de fajon periodique par la voilure ou les 
empennages en rotation et a utiliser ce signal suivant la meme methode que celle 
du Section 1.2.1 (in fine). 


1.3 OSCILLATIONS LIBRES 

Cette me'thode, aussi ancienne que la pr^cedente, est pratiquement abandonn4e dans 
le domaine incompressible. Par contre, elle est l'objet de nombreuses applications 
en transsonique et supersonique, principalement en vue de la determination des 
coefficients d’ influence aerodynamique intervenant dans le flottement des structures. 

Un rapport de R. Dat de l'O.N.E.R.A. a 4t4 publi4 sur cette question en 1958 (Fig.4) 2 * * * * 7 . 

Les maquettes, souvent du type 4 la paroi, sont montees sur une suspension ne 
comportant que des liaisons elastiques a un seul degr4 de liberty fortement encastr4es. 
Les modules de rigidite de ces liaisons sont 4lev4s, ils permettent d’obtenir des 
frequences r4duites importantes avec de faibles amortissements de structure. 

Les fr4quences sont mesurees avec une grande precision par des compteurs 
d’ impulsions, ce qui rend possible la determination des rappels aerodynamiques 
generalement petits par rapport a la rigidit4 de la suspension. 

La mesure du decrement est faite couramment d’apres les enregistrements graphiques 
des oscillations, obtenus souvent apres filtrage 8, partir de 1* enregistrement d* origine 
sur bande magn4tique. 

Mais il existe aussi des appareils automatiques tel le ‘dampometre’ d’ Olson et 
Orlik-Riickemann deja ancien (1954) et 1’ appareillage realise reoemment par Bratt et 
Wight du N.P.L. qui comprend des portes eiectroniques et un int4grateur analogique. 

L’ oscillation a analyser est enregistree sur bande magnetique. L’ apparel 1 permet la 
mesure de 1* amort issement sur un nombre d’ oscillations choisi a 1* avance dans une 
zone quelconque de la bande enregistree. 

1.3.1 Parmi les equipements en oscillations libres recemment mis en service, des 
realisations 8 des echelles tres differentes peuvent §tre citees: 

(1) Dans la soufflerie a rafales de 0,75 m x 0,4 m (30 in. x 16 in.) du N.A.E. une 
balance d’ amort issement de roulis de L.T. Conlin et K.J. Orlik-Riickemann 0 . 

(2) Dans la Grande Soufflerie transsonique de 8 m de diametre de 1* ONERA a Modane- 

Avrieux, un montage de mesure (Fig. 5) de 1* amortissement autour des trois axes ou 

chaque degr4 de liberte autour de chacun des axes est lib^r^ successivement. Le 

poids des maquettes essay^es peut atteindre une tonne; or a cette echelle, il 

est tres difficile de supprimer completement les jeux et les frottements de la 
suspension. M. Vaucheret a montre, dans une etude theorique non publ^e, qu’ il 
etait possible de corriger leur effet de fajon simple a condition que les 
amplitudes soient au moins cinq fois superieures aux jeux. Si cette condition est 
remplie: 

(a) La pente de 1' enveloppe des maxima d’ elongation est la meme que celle du 
syst^me lineaire sans jeu; 



5 


(b) L’ inverse de la & p4riode, prise entre deux valeurs nulles de 1* Elongation, 
et le jeu relatif correspondant sont li4s par une relation linAaire. 

(3) Les premiers montages de mesure de 1* amortissement de tangage sur des maquettes 
de corps de rentr^e en hypersonique a l’A.E.D.C., par C.J. Welsch, R.L. Ledford, 
L,K. Ward et J.P. Rhudy 9 . 


1.4 OSCILLATIONS ENTRETENUES 

Cette mAthode est genAralement associAe a la prAcAdente et leurs domaines 
d’ application sont les mSmes. 

II est, en effet, interessant d' entretenir le mouvement & la frequence des 
oscillations libres, puis d* annuler la force excitatrice, car les effets des termes 
transitoires, dus aux temps de rAponse des instruments de mesure, n’ apparaissent 
plus sur les enregistrements. 

Les mesures relevees en oscillations entretenues, A un degre de liberty, amplitude 
et phase du mouvement, compares a celles de la force excitatrice permettent le calcul 
des dArivAes aArodynamiques liAes a ce mouvement. Si les autres degres de liberte 
de la maquette sont verrouilles par des dynamometres a faible course, leurs rAponses 
fourniront les derivees croisAes correspondantes. 

Cette mAthode est applicable a des maquettes de grandes dimensions AquipAes de 
gouvernes. 

Les appareils de mesure sont les memes que ceux de la mAthode en oscillations 
forcAes qui sera examinee a la Section suivante. 


1.5 OSCILLATIONS FORCEES 

De nombreuses souffleries A basse vitesse disposent a l'heure actuelle d* installations 
de mesure bashes sur cette mAthode. Certaines d’ entre elles sont dAcrites dans 1* AGARD- 
ograph de Lee Arnold dAja citA. 

Nous ne reviendrons pas sur ces equipements dAja anciens et bien connus. 

MM. Harleth G. Wiley et Albert L. Bras low presentent a cette session de 1* AGARD 
les Aquipements rAcents destines aux essais en transsonique et supersonique A 
Langley Field. 

Aussi nous contenterons-nous de donner ici quelques indications sur les instal- 
lations rAcemment raises en service A l'O.N.E.R.A. dans les souffleries transsoniques 
et supersoniques de Chalais-Meudon et La Courneuve. 

Ces installations ont deja fait l’objet de deux communications, 1’ une A 1’ AGARD 
en 1959 a Marseille, 1* autre au IVAme Congres Aeronautique EuropAen a Cologne 
en 1960. 
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Le but recherch4 4tait de pouvoir disposer d* un ensemble de mesure r4pondant aux 
conditions suivantes: 

(a) Mesurer toutes les derivees a4rodynamiques intervenant dans les calculs de 
stability; 

(b) Etre adapt4 a des souffleries de dimensions modestes (30 cm x 30 cm); 

(c) Etre d’une mise en oeuvre 'ais4e; 

(d) Ne pas demander d’ operations laborieuses pour la reduction des donn6es de 
soufflerie. 

La m4thode des oscillations paraissait la plus apte a remplir ces conditions 
pour diverses raisons: 

La technique des dynamom&tres & jauges resistantes, parfaitement au point et 
d4veloppee & l’O.N.E.R.A. depuis de nombreuses ann4es, a abouti £L la realisation 
de balances dard normalises qui donnent avec une excellente precision les 6 
composantes des efforts a4rodynamiques. 

II 4tait relativement ais4 de disposer ces dards sur des supports entralnes en 
oscillations a un degr4 de liberte autour des axes de tangage, de lacet et de roulis, 
consider^ successivement. 

Les instruments de mesure servant aux essais stationnaires pourraient convenir aux 
mesures dynamiques 4. condition d’alimenter les jauges par une source de courant 
alternatif de frequence egale a celle de 1’ oscillation. 

Ce proced4 avait deja 4t4 applique avec succes par M. Bismut & la balance de 
stabilite transversale de la soufflerie a basse vitesse de l’O.N.E.R.A. ^ Cannes 
(loc. cit.l). 

Les moyens de calcul automatiques disponibles pouvaient permettre d’ effectuer 
rapidement et avec une grande precision toutes les operations numeriques n4cessaires 
a la reduction des donates de soufflerie. 

Les premieres balances raises en service donnent les derivees aerodynamiques de 
tangage et de lacet. Leur schema est indiqu4 Figure 6. 

Le m£me montage sert aux mesures longitudinales et transversales; pour passer des 
unes aux autres, il suffit de faire tourner la maquette de 90° autour de l’axe du 
dard. 

L’ emplacement de 1* axe de rotation en aval de la maquette conduit k un support en 
veine de dimensions discretes. II ne provoque done, en regime subsonique, que de 
tr£s faibles perturbations sur la maquette et, en ecoulement supersonique, il n’ apporte 
aucune gene a 1* amoryage de la soufflerie. 

Le detecteur de position dont le rdle sera precise ci-apres est 4quip4 d* un 
dispositif de mesure a jauges re'sistantes (Fig. 7). 
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La source de courant sinusoidal ou courant d* analyse, se compose d’ une suite 
d’ appareils 4lectroniques tr4s classiques. Le diagramme de fonctionnement de 
1’ ensemble de 1’ installation est donne' Figure 8. 

Les essais comportent plusieurs series de raesures avec et sans vent, dont les 
objets respectifs sont la determination des composantes des forces en phase et en 
quadrature avec le mouvement, 1’ amplitude de celui-ci, et les forces d’ inertie. 

Au cours de ces experiences, la tension du courant d’ alimentation des jauges * 
ou courant d’ analyse, la frequence des oscillations, la vitesse du vent le cas 
echeant, sont maintenues constantes 4 chaque point de mesure. La phase du courant 
est reglee successivement en concordance, puis en quadrature avec le mouvement force. 

La representation vectorielle des reglages et des mesures est donnee Figure 9. 

Les reglages de phase sont effectu4s manuellement au moyen d’un dephaseur 
4lectronique et contr6les a vue: 

(a) Dans le cas de la concordance, sur un oscilloscope en faisant apparaftre 

sur T 4cran une figure de Lissajous formee par deux signaux, l’un 4mis par le 
detecteur de position et 1’ autre par le courant d’ analyse. 

(b) Dans le cas de la quadrature en annulant la composante de Tangle d’ oscillation 
indiquee par 1' instrument de mesure, le r4glage d’ apres la figure de Lissajous 
n’ etant plus alors suffisamment precis. 

Cette derniere operation est la plus delicate, c'est de sa precision que depend, sauf 
dans certains cas particuliers, celle des mesures des derivees par rapport aux vitesses 
angulaires qui sont l’objet essentiel de ces essais. 

Or T experience montre que la position du z4ro des instruments de mesure est mal 
connue au cours de 1’ experience. II en r4sulte une erreur de phase qui, 4tant donn4 
1’ importance des termes en phase avec le mouvement force, introduisent (Fig. 10) une 
erreur OH inadmissible sur la mesure du terme en quadrature ON = OK . 

Un procede de mesures sym4triques permet d’ 4liminer cette erreur: une premiere 
s4rie de mesures est faite en choisissant arbitrairement un faux zero 0j voisin de 
1’ origine, puis la phase du courant est inversee et reglee en ramenant T indexe de 
1* instrument de mesure a la position du faux zero initial . Dans les deux cas, 
les termes d* erreur OH et OH' sont 4gaux alors que la projection OL de la 
grandeur k mesurer change de signe. La demi difference des lectures donne done la 
grandeur ON cherchee. La mesure est bien independante de la position du faux z4ro 0 , 

ce que confirme T experience. 

La mesure de T amplitude du mouvement impose quelques remarques. 

Etant donn4, Tordre de grandeur de 1’ angle k mesurer, l’4lasticit4 des organes de 
commande entralne une augmentation d’ amplitude qui est fonction des efforts subis par 
la maquette et qui peut d4passer 10% de la valeur nominale. II est done indispensable 
d’ assurer sa mesure. 
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Par ailleurs le compromis inevitable entre la sensibilitE du dynamometre et sa 
rigiditE entralne une dEformation du dard qui Echappe au dEtecteur de position, d* ou 
des accroissements d' amplitude de 1* incidence de la maquette et da la translation de 
son centre de gravity (Pig. 15). 

Pour les Evaluer deux hypotheses ont EtE faites: 

La premiere, que la deformation dynamique peut Etre representEe par 1’ effet 

d* une charge statique localisee; 

La seconde, que cette deformation dynamique se produit en phase avec la force 

appliquEe. 

Ces hypotheses ont Ete verifiees par des mesures sans vent ou la maquette Etait 
reprEsentEe par une masselotte de forme gEomEtrique simple. 

La Figure 11 donne une representation vectorielle applicable a 1* un quelconque 
des deux parametres de deformation. Elle montre que des composantes des forces 
d’ inertie dues & la deformation du dard sont comprises dans les mesures en quadrature. 

Pinalement le calcul des dErivees aerodynamiques cherchEes, rapportEes k l’axe 
passant par le centre de gravitE avion se prEsente sous forme de relations linEaires 
E, coefficients complexes entre les differents parametres mesurEs (voir en annexe). 

Les calculs assez lourds sont effectuEs avec une grande precision et tres rapidement 
par les machines du Centre de Calcul automatique de 1* O.N.E.R.A. 

La precision des mesures est la suivante: 

(1) Le seuil de lecture de la frequence est de 0,2%, la precision de 0.5% environ, 
limitEe principalement par la stability du moteur d’ entralnement. 

(2) Les angles, forces et moments sont obtenus par des lectures d’ Elongation. 

La precision de la mEthode est actuellement limitEe par les appareils de lecture 
utilisEs. Elle est de 1/100 dans cinq gammes de sensibilitE allant de 1 4 0,01. 

Cette precision pourra Stre amEliorEe lorsque les mesures seront faites par 
une methode potentiomEtrique. 

(3) Le rEglage de la phase k la quadrature est obtenu i 1/20 de degrE prEs. 


1.6 REMARQUES 

La position de la maquette par rapport a l*axe de mesure permet, dans certaines 
conditions de compenser entre eux, les moments massiques et aErodynamiques. Cette 
compensation peut Etre totale pour une frEquence bien dEterminee dont la valeur est 
fonction des differents parametres de 1* essai. 

Dans ce cas, la mesure du coefficient d’ amortissement de tangage C mq est obtenue 
avec le maximum de precision, en effet: 



Une erreur de r^glage de phase de 8° n' introduit alors qu* une erreur de 1% sur 
la tnesure du terme en quadrature; 
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La mesure de la d4riv^e stationnaire , qui entre dans le calcul de C m , 
est obtenue par une m^thode de zero; 

Les deformations sont moins importantes. 


Les ameliorations apportees par cette *methode de zero’ resultent de la comparaison 
des resultats obtenus dans le cas du centrage avant ou cette compensation est 
re'alis^e et le cas du centrage arriere ou elle ne peut 1’etre. La comparaison portera 
d’ abord sur la mesure des coefficients stationnaires C Zi et C ini dont la valeur 
est bien connue par ailleurs, puis sur les mesures de C Z q et de ^mq . 

Les resultats trouves a Mach 2 seront discutes & titre d’exemple: 


(a) Leur examen montre qu’ au centra ge avant, les conditions necessaires A la 
compensation etant satisfaites, 1’ erreur de mesure instationnaire du coeffi- 
cient C z ^ ^ ne depasse pas ±2,5%. La frequence reduite coR croissant, elle 

est d’ abord constante puis a partir d’une certaine valeur de wR , elle 
devient croissante (Pig. 12). 


Les resultats obtenus au centrage arrilre apres un premier depouillement ont 
conduit a une erreur moyenne de 7% sur ce meme coefficient. 


Les coefficients statiques de deformation ont alors et4 mesures de nouveau 
sur un b&ti d’ etalonnage plus rigide et l’ecart a pu etre ramen4 dans la plage 
d* erreur pr^c^dente. 

(b) La precision de mesure du coefficient C mi resulte de la comparaison des 
emplacements de foyer obtenus dans les deui cas de centrage. Au centrage 
avant, 1* 4cart avec la valeur stationnaire ne depasse pas 0,3% pour les 
4 premieres valeurs de la frequence, il est de plus de 1% au centrage arriere 
malgre 1’ amelioration apport^e dans le deuxiAme etalonnage aux coefficients 
de deformation. 


Dans l’6tat actuel de la technique (S<p de l'ordre de 1/20 de degr4), il y a lieu 
de s’ attendre 4 une erreur de 6% de la corde centrale de 1’aile dans la determination 
de la position de 1’ axe correspondant A une valeur nulle de C Zq et, par consequent, 
a une erreur du meme ordre dans les calculs de changement d' axe relatifs a C m q 

Les valeurs de C m q mesurees au centrage avant, s’ecartent de moins de 5% des 
valeurs trouv^es au vofsinage de la frequence de compensation. Les erreurs de 
mesure sont amplifies du fait de la faible valeur du rapport J(M t ) entre le moment 
aerodynamique corrig^ et la valeur brute: 

_ = )ipv»sic^ i (.,l/V) 

J<«,) 

La valeur retenue pour comporte une erreur moyenne de 3%, s’ il est suppose 

que les mesures directes sont connues & 1% pres. 
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Les points experimental^ trouWs au centrage arriere pr^aentent une dispersion 
de 15% qui provient d* une part, des erreurs dues au r^glage de phase amplifies 
par la valeur du quotient % y oV 2 SlC raQi (q 1 i/V)/R(M 1 ) , d’ autre part des erreurs de 

lecture dont 1' importance est accrue, car les valeurs mesure'es sont petites. La 
mesure la plus precise dans ce cas est celle faite &. la frequence la plus basse; 
elle peut cependant comporter une erreur de ±8%. 

Le calcul de C m(1 au centrage arriere a partir des mesures du centrage avant, 

fait apparaltre une difference de 8% entre les deux resultats qui ne se recoupent 
que dans leur marge d* erreur. 
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DEUXIEME PARTIE 

DETERMINATION EN VOL DES COEFFICIENTS AERODYNAMIQUES 
D* UN AVION PAR L’ ETUDE DE SA REPONSE EN FREQUENCE 

P. Math£* 


2.1 GENERALITES 

Les m^thodes permettant la determination des coefficients aerodynamiques d’un 
avion par essais en vol sont nombreuses: vols stabilises d^rape's, Etudes des oscil- 
lations libres longitudinales et transversales (p^riode, amort issement) 6tude de 
vitesses de roulis limites, etc. 10 ” 14 . 

Toutes ces m^thodes d' experimentation relativement simples offrent 1’ inconvenient 
de ne fournir que des resultats fragmental res et souvent au prix d’ hypotheses 
simplificatrices qu’il est de plus en plus difficile de justifier avec les avions 
modernes. 

L’ etude de la reponse en frequence d'un avion a un ordre sinusoidal de 1* une 
quelconque de ses gouvernes echappe en grande partie a ces critiques; en particulier 
elle fournit 1’ ensemble des coefficients aerodynamiques d’un avion apres une unique 
serie d' essais done d’ une fa^on tres homogene 15 . 

Si cette methode est encore relativement peu utilis^e, e’est pour une grande part, 
parce qu’ elle n^cessite un certain nombre de ’precautions', tant exp^rimentales, que 
dans 1* interpretation et 1’ exploitation des resultats bruts des essais. 


2.2 ETUDE DE LA REPONSE EN FREQUENCE - EXPOSE DE LA METHODE 

Les mouvements d’ un avion autour de son centre de gravite sont regis par un 
systeme d’ Equations diffe'rentielles que l’on peut toujours supposer lin^aires si les 
amplitudes sont suffisamment faibles. Cette linearity suppose d' autre part 
1’ independence des mouvements longitudinaux et transversaux. ce qui est verifi^ pour 
les petits mouvements et simplifie bien les choses puisque l’on peut ainsi ^tudier 
separ^ment ces deux mouvements. Nous allons decrire la methode dans le cas le plus 
complique: celui du mouvement transversal. 

Les Equations lindaris^es du mouvement transversal sont 


mV 


dj 

— + r. - (i 
dt 1 


e >Pi 


= Y j J + Y S 1 8 + + (Y a aj) 


( 1 ) 


Ingenieur d la Generate Aeronaut ique Marcel Dassault 
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d P t 


. L j . L P - L r - L 8 - (L a a) = 
dt J i 1 i i 


= 0 


( 2 ) 


dr 


C - Nj j - N Pl - N r ri - N s S - (N a a.) = 
dt p i l l i 


= 0 


(3) 


avec la relation 


dt 


p 1 + (i - e)r j 


(4) 


A un ordre sinusoidal 8 : 


8 = A cos co t 


correspondra un mouvement resultant de 1* avion - quand le regime transitoire sera 
amorti - caract^ris^ par des vitesses de roulis, de lacet et des d^rapages de la 
forme : 

p t = Pcos (cot + 0 pS ) 
r t = Rcos (cot + 0 rS ) 


j = J COS (cot + 0j S ) 


4> l = 0COS (Wt + <^j) 

ou encore en posant: 


a 


p 


Z C08 V 



R 

a r = — cos 


etc. . . 


Pj/A = a p coso>t + bpSinwt 
Tj/A = a r cos<wt + b r sino)t 
j/A = Sj coswt + bj sinc4>t 
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En Identiflant A 0 les termes facteurs de sino>t et coswt dans les 
Equations (1), (2), (3) et (4), on obtient les Equations en Y, , Y s , L. , 

L . Bt.n. 1 J 1 


ov[-wbj + a r - (1 - e)a p ] - Y^aj - mga^ - Y s ^ = 0 (la) 

mV [ os a j + b r - (1 - e)b p ] - Yj ^bj - mgb^ = 0 (lb) 

Aoibp - Lj^aj - L p ^a p - L r ^a r * L 5 ^ =0 (2a) 

-Accap-L^bj -L pi b p -L ri br = 0 (2b) 

Ca)b r ’ N j»j ’ N Pl a p * "r^r * N S t = 0 <3*> 

•Cco& T • Nj -N pi b p .N ri b r = 0 (3b) 

avec les relations: 

*>* = zr[ a p + (i ‘ €>a r] (4a> 




b p + (1 - e)b r 


Nous obtenons ainsi, apres Elimination de a^ et b^ un systEme de 6 Equations 
linEaires & 10 inconnues qui sont les coefficients aErodynamiques Yj t , Yj t , Ljj , 

L_ , L_ , L s , Ni , N_ , N_ et N* . C’ est-i-dire que thEoriquement, il 

p i l l J i p i r i 9 1 

sufflt de connaitre Isb grandeurs a et b correspondantes E deux valeurs distinctes 
de a) pour avoir dEj cl plus d’ Equations que d’ inconnues et done en principe pouvoir 
dEterminer tous les coefficients aErodynamiques. 

En fait cette met bode est impr&ticable pour deux raisons: la premiEre, Evidente, 
est qu’ elle exigerait une prEcision dans la mesure des grandeurs a et b absolument 
impossible E obtenir; le seconds est que les dErapages sont difficilement mesurables 
dynamiquement et done que les quant itEs aj et bj sont mal connues. 


On tourne cette derniEre difficultE en ne mesurant pas les dErapages mals en les 


calculant A partlr des relations (la) et (lb) dans lesquelles on suppose 
Yc connus. 



et 
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Ces termes n’ interviennent en g4n4ral que comme des termes correct! fs. II suffit 
alors d* utiliser les valeurs fournies par les essais en soufflerie. 

On obtient ainsi pour chaque frequence essayee deux systemes de deux Equations a 
quatre inconnues: 


(roulis) 


Acbp - Lj aj - L^Bp - L fi a r -1^ = 0 


*Ao>a p - L^bj - L pj b p - L^b,. 


(lacet) 


Co,b r - Nj^j - N p a p - N ri a r - = 0 


-C wa r - Nj bj - N pi b p - N r b r = 0 


On elimine les probl^mes poses par la dispersion des mesures en effectuant un 
nombre N assez grand d’ essais & des frequences differentes; on obtient alors deux 
systemes - l’un relatif au roulis, 1’ autre au lacet - de 2N equations lin4aires a 
4 inconnues que 1' on r4sout par la methode classique des moindres carr4s. 


2.3 REALISATION DES ESSAIS 

2.3.1 Obtention d' un Deplacement Sinusoidal de la Gouverne 

Les avions sur lesquels nous avons effectu4 ces essais poss4daient tous des servo- 
commandes 4lectro-hydrauliques. II nous a done suffi de brancher ces servo-commandes 
a la sortie d* un generateur de tension sinusoidale dont le r4glage - par valeurs 
discretes - en amplitude et en frequence restait S. la disposition du pilote. 

Remarquons qu' il est n4cessaire, des que 1’ on exp4rimente des frequences relative- 
ment 4loign4es de la frequence propre de 1* avion, d' avoir un d4placement de la 
gouverne tres ‘pur* si 1* on veut obtenir une r4ponse de 1* avion directement 
exploitable, c’ est-st-dire exempte d’ harmoniques du signal. 

2.3.2 Parametres Enregistr4s 

Ce sont: 

Les d4placements de la gouverne; 

Les vitesses de lacet et de roulis pour le mouvement transversal; 

La vitesse de tangage pour l’4tude du mouvement longitudinal; 

L’ acceleration normale y a dans le cas de 1’ 4tude du mouvement longitudinal. 
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Les mesures de d^rapage, tant par sonde an^mom^tr ique que par sonde m^canique, 
se sont r^v^l^es inexploitables a cause des retards tr£s importants que pr^sentaient 
ces disposltifs, qui n‘ etaient pas particuliSrement adapt^s k ce genre de mesure. 

II est possible de rentier a cet inconvenient, soit par 4talonnage en soufflerie de 
1‘ installation (ce qui peut d’ailleurs presenter quelques difficultes s' il s’agit de 
vitesses supersoniques), soit, plus simplement par utilisation d’ un dispositif 
specialement adapt4 aux mesures dynamiques {sonde anemometrique ^quip^e de capteurs 
de pression a temps de r^ponse tres bref). 

Par contre, les vitesses de roulis, lacet et tangage sont mesurees avec une bonne 
precision par des gyrometres dont il est facile d'etablir l'etalonnage dynamique au sol. 
Cet 4talonnage permet d’ evaluer les corrections a apporter aux mesures des differentes 
vitesses de rotation (Fig. 16). 

Ces corrections sont loin d* §tre n4gligeables mais sont connues avec une bonne 
precision. 

2.3.3 Deroulement des Essais 

Une des principales difficultes des essais, tout au moins pour le pilote, reside 
dans la stabilisation de la vitesse, surtout dans le domaine transsonique, ou chacun 
des coefficients aerodynamiques de 1’ avion varie rapidement avec le nombre de Mach. 

Au cours de chaque vol, il est possible d'effectuer au maximum une quinzaine 
d' essais k des frequences differentes, car il est indispensable d’ attendre la plus 
parfaite stabilisation des oscillations de 1’ avion. 

2.3.4 Depouil lenient des Essais 

Il est nlcessaire d* effectuer une dizaine de mesures a des frequences differentes 
par point d’ essais, tant en transversal qu’ en longitudinal. 

Les differents param^tres (p 1( q 1# r^ font l’objet d'un enregistrement photo- 
graphique, ce qui permet, par simple examen des bandes d’ enregistrement 1’ elimination 
de tous les essais incorrects (turbulence, stabilisation imparfaite). 

Les amplitudes et les dephasages peuvent 4tre mesures directement sur 1' enregistre- 
ment photographique, mais le depouillement direct d’ hectometres de bandes, apr£s une 
campagne d’ essais, ne contribue pas k rendre la methode tr£s seduisante. L’ utilisation 
d une machine fournissant une conversion digitale des grandeurs relevees sur les 
bandes d’ enregistrement les rend directement exploitables par les ordinateurs 
eiectroniques classiques et permet un gain de temps et de precision non negligeable. 

Une methode, certainement beaucoup plus eiegante, consisterait k effectuer au 
cours du vol un enregistrement magnetique des differents parametres, et A en faire 
1’ analyse harmonique par les methodes classiques du calcul analogique. 

La suite de 1* exploitation des resultats * calcul des coefficients aerodynamiques 
par la methode des moindres carres - est, d£s k present, confiee aux calculateurs 
eiectroniques. 



16 


2.4 DISCUSSION DE LA METIIODE - PRECISION 

II est trSs difficile de chiffrer cette precision, qui depend non seulement de 
celle des mesures, mais encore du nombre et de la dispersion des essais. 

2.4.1 Precision des Mesures 

Elle depend ^videmment de celle des instruments utilises, mais aussi de F ordre 
de grandeur des variables mesur^es; et 14 un compromis est 4 realiser ; si les 
amplitude^ des variables sont trop faibles, leur mesure precise est d' autant plus 
delicate qu’elles sont alors facilement 'brouill4es' par la turbulence atmosph^rique; 
si les amplitudes sont trop grandes 1’ hypothlse de la linearit^ des Equations du 
mouvement de 1’ avion n' est plus valable. Pratiquement nous avons choisi les 
amplitudes des d6placements des gouvernes afin d’obtenir des vitesses de lacet et 
de tangage de 1" ordre de 3 4 5° par seconde et des vitesses de roulis de 1* ordre de 
15 4 25° par seconde; les amplitudes des mouvements angulaires ont ktk limit^es 
4 10° en roulis. 

2.4.2 Noobre des Essais 

La m^thode ne n4cessite pas 1* emploi de plus d* une dizaine de frequences 
diff4rentes. Ces frequences sont choisies uniformement dans une bande relativement 
etroite entourant la frequence propre F de 1* avion. 

Pratiquement on n* explore que la bande de frequence comprise entre la moitie et 
le double de F . Les essais effectues a des frequences superieures ou inferieure 
sont en effet inexploitables (gain tres faible, phase variant tr4s peu avec la 
frequence). 

En conclusion: 

sur les mesures en vol, 1’ int6r6t essentiel de la methode reside dans son caractlre 
•globale’ , fournissant non pas individuellement 1* un ou 1* autre des coefficients 
a£rodynamiques de F avion, mais bien la matrice de ces coefficients. Ce r^sultat est 
tr£s important, tout au moins du point de vue de 1' avionneur qui, dans bien des cas, 
ne d4sire rien d’ autre qu’un ensemble coherent de coefficients rendant compte, au 
mieux du comportement g4n4ral de son avion, et lui permettant 1’ etude de certains 
problemes particuliers tels que le couplage par inertie, F adaptation de pilotes 
automatiques, etc. A cet egard, la precision individuelle de chacun des coefficients 
importe moins que la coherence et la precision globale de 1’ ensemble. 
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CONCLUSION 


Ce tour d* horizon raplde a mis en Evidence comment peuvent Itre et endues aux 
soufflerles transsoniques et supersonlques de dimensions modestes les diverses 
m4thodes d* essal couramment utilisles en subsonique. 

(1) Les experiences en rotation forcie parallele au vent, particuli&rement 
lnt4ressantes par leur facility de mlse en oeuvre sont parfaitement adapt 4es 
aux mesures non seulement sur maquettes d’ avion, mais aussi sur maquettes de 
missiles, meme de faibles dimensions. 

(2) L’emploi des installations d* essais en oscillations libres est particulierement 
indiqu4 dans deux types d’ applications: 

(a) La meBure a basse frequence des coefficients de stabilite sur des maquettes 
de tr4s grandes dimensions, ou m4me sur 1* appareil reel; 

(b) Les etudes de flottement des structures; dans ce cas les maquettes sont en 
general petites et les frequences 4leve'es. Ces mesures sont souvent pr4c4de'es 
d' essais en oscillations entretenues. 

(3) Des balances en oscillations farcies commencent a entrer en pratique courante. 
Biles ont 1’ avantage de fournir 1’ ensemble des coefficients, de plus leur montage 
est particulierement facile dans les soufflerles de petites dimensions. 

Les difficultes rencontrees dans la mise au point de ces balances ont pu 4tre 
levees grace a l’all&gement des maquettes, a 1* utilisation des equipements 
normalises pour les mesures stationnaires et & la creation d’ appareillages 
assurant des r4glages de phase tres pre'cis. 

Des progr£s restent encore & accomplir, notamment pour abr4ger la dur4e des essais 
et adapter la m4thode aux soufflerles a rafales. 

(4) En ce qui concerne les principes de mesure en vol, il n'y a pratiquement, a notre 
connaissance, aucun element nouveau i aj outer aux methodes deja dicrites dans la 
documentation existante. 

(5) La m4thode des oscillations entretenues expos4e, & titre d’ exemple, dans la 
seconde partie se revile applicable mSme en vol transsonique; le procede d' excita- 
tion & partir de la servo -gouverne paralt seduisant par sa souplesse d' emploi. 

Toutefois des progr£s restent encore & accomplir sur le plan pratique pour 
faciliter le d4pouillement des essais; il semble que les proc4d4s modernes 
d* enregistrement et de t4l4mesure devraient permettre d* unifier les m4thodes 
d* exploitation des essais en vol et en souff lerie. 

Les r4sultats de mesure des d4riv4es aerodynamiques obtenus par 1’ un ou 1* autre 
de ces proc4d4s se recoupent dans la limite de leur marge propre d' erreur qui est 
de 1* ordre de dix pour cent. 
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METHODS 1 




OYNAMOMETRE 

FIXE 



Pig. 1 Exemple de grandeurs mesurees en rotation uniforme de roulis 
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OSCILLOGRAPHE 

BICOURBE 


SOLUTION A : P = 2 T[ f 

SOLUTION B : P * 2 Rnf ( COS repr^senlfc fc 


Pig. 2 Mesure et contr6le de la vitesse de rotation 
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Pig. 5 Schema du montage en oscillations libres de la grande soufflerie de 1’ O.N.E.R.A. 

a Modane 



Defecfeur de 
position 



Pig. 6 Schema d'une balance de tangage-lacet en oscillations entretenues 


VARIATION DE RESISTANCE D'UNE JAUGE 

c)R 0 [sin(col+<p)+ E(ncof)J 



Fig. 7 Principe de la mesure pai* jauges extensometriques 
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PRINCIPE DE LA MESURE 
PAR PRODUIT SCALAIRE 



EN PHASE MESURES 



QUADRATURE MESURES 


Pig. 9 Representation vectorielle du mouvement et des efforts 
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CORRECTION DE DEFORMATION 
DU DARD 


forces 

appliquees 




Pig. 11 Representation vectorielle de la deformation du dard dynamometrique 
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PROPORTIONS ENTRE LES GRANDEURS 
EN PHA5E MESUREES ET C0RRIGEE5 



DISPERSION DES RESULTATS Ef1 PHASE 


AC.1L1 



o.oie o,oeo o,oi<b o,oeo 


C<z.vo+<d>q<z. AV 

— 0*“ I»0£>-fes>+iovind>iYiz 

— o— Ce.W'Vr^c^z. AR 


Pig. 12 Proportions et dispersion des r^sultats en phases 
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DISPERSION DES RESULTAT5 Cmqi 

au+our de la valeur trouvee a la 
frequence de compensation 

Msi 



Fig. 13 Dispersion des resultats C mQ 



33 



(a) 



Gx 0 y 0 z 0 trildre de Galilee, Gz„ est vertical, 

Gx^jZj triedre avion, GijZj plan de sym^trie, 

Lea angles repr6sent4s sont positifs, les filches courbes indiquent 
le sens posltif des composantes de la vitesse angulaire (a) et du 
moment a^rodynamlque (b) 


Pig. 14 Triddres de r4f^rence, notations 


CORRECTIONS 0 'AMPLITUDE 
DUES AUX DEFORMATIONS 





S0 O1 = 0 Q*) trc^nsl^+iov^ 


06' wn OO' 

5e c (maDuraa) , £0 A = Ojx', O^ac., ro+ationb 


-«* '•s 






se A 


P>A 

»“a 


R(F) + J3(F) 

$e Q 

= 

“'a P>G 

r a 


^ (^i) + ^ -1 (^-t) 

> 


<*01 P>01 

Si 

*V, 

-» 


f* 

V > 


I Cl «*!+•> 

std+iquas 


Pig. 15 Schema de la deformation du dard - Notations - Equations (Annexe) 
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Z. 10 200 ft. 


Vt r 446 Ws 


W « 2,06 


4,4 

S 3 p 1 ,o me-tsurtz. - - £10 


R 


1,31 


SV^,S weMJVTz. =. -11£ ° 


CORRECTION GYRO. 7* 


CORRECTION GVPO = d,£>° 


o,s>°< ^ < 1° 


10 


Fig. 16 Exemple d* enregistrements relev^s en vol 
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Ca^c u)a dap r<£b> coe^-f iae\n ^ 
vwoy<£»ot> wataure-b - 

M ebura, d t rtz-oVe. . 

Fonction de transfert, r./S 






ANNEXE 


TheoHe de la Methode 


1. NOTATIONS 

Masse sp^cifique de 1’ air 
Vitesse de 1* ^coulement 
Nombre de Mach 
Corde de reference 
Surface de r4f^rence 
Frequence des oscillations 
Pulsation (2wf) 

Frequence r^duite (jr f 1/V) 

Vitesse angulaire de tangage 
Vitesse angulaire de lacet 
Angle d’ incidence 
Angle de d^rapage 

Masse de la maquette coraprenant la partie pes£e du dynamometre 

Rayon de gi rat ion autour de Gyj 

Axes de reference li^s a la balance figure 

Axe d' oscillation 

Axe ge'om^trique du dard sans deformation 
Abscisse du centre d' inertie de la masse m 
Abscisse du centre de reduction des moments M t ou N x 
Vitesse de 

Elongation du mouvement d' oscillat ion 
Amplitude correspondante sans deformation 



Amplitude de 1’ angle balay^ par 1' axe longitudinal de la 


maquette (incidence ae'rodynamique) 



Amplitude r^duite du mouvement du centre de gravite de 
la maquette (z G /x G ) 


0 G 

Amplitude r^duite du mouvement de l’axe de mesure 


0 ot 

Accroissements d'Amplitude dus aux Deformations 
de la Ba lance 



(a) mesures 


Wo 

(b) non mesures dus aux efforts mesures 



pente de 1* extremity du dard 


8 6 a ou 

fl&che relative de G 

G'G/OG' 

5(9 g ou 

fleche relative de 0 

O'Oj/OO' 

89 01 ou 


Grandeurs en phase avec le mouvement impose 

Effort R(F) 

Moment R(M X ) 

Accroissement d’ amplitude R(h),R(h x ) 

Grandeurs en quadrature avec le mouvement impose 

Effort J(F) 

Moment J(Mj) 

Accroissement d* amplitude, etc. J(h),J(h x ) 

Symbole des nombres imaginaires T 

Derivees successives par rapport au temps 9,6 


2. EQUATIONS DU MOUVEMENT DE LA MAQUETTE 

Dans le cas des mesures longitudinales, les efforts auxquels est soumise la maquette 
et les valeurs mesur^es par le dynamometre sont lies par les relations: 


A-ii 



(A.l) 


x, X l 

C 2. C Z c z — C, -4 

*i Hi v z Wj V 2 


"" ©A ‘ 
©A 


F + mxQ^G 
lip V 2 S 

X X.l 

c c C - c - 1 


‘©01 


Mj + m[x G (x G - Xj)i9 g + r|6* A ] 

n, i j “qj m i J V m Wj V 2 

- 


’©0 1. 


lip V 2 SZ 


La nature du mouvement: 

% = V"' 


conduit aux relations: 


e k = I ue K 

e K = -<Je k 

et deux relations analogues pour d Qi et & G . 


y 


j 


(A.2) 


En tenant compte de (A.2) et en introduisant 1' expression de la frequence r^duite , 
les Equations (A.l) se transforment: 



_ x 


2 Ht ^oi 


2 ~^ 6 A 


Cz i! 

c mi 1 


F + mco 2 Xq9 g 

Yi pv 2 s 

Cz 1i 

Cm q ! 

= 

Cz "i 

c ™ Wl 


Mj - mo) 2 [x G (x G - x,)$ G + r|0 A ] 




lipv 2 sz 


(A. 3) 


aux faibles frequences reduites (o^ < 0.05) , les termes en peuvent litre 

negliges et les expressions des Equations (A. 3) se simplifient: 


2 K 0 a] 

Cz ii Cm ii 


F + mco 2 x G 6 G 


lipv 2 s 


Cz <>i C|n q 


Mj - mw 2 [x G (x G - Xj)^ + r 2 ( 9 A ] 




lip V 2 Sl 


F et Mj 4tant des grandeurs complexes, ainsi que les amplitudes du mouvement 
corrigles d K . & G . d Q1 . 
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Soit: 


e k = r( 0 a > + J J(se A > 

6 q — R(^q) + J 

^0 1 = R ^ 01 ) +TW 01 ) 

en portant les expressions ci-dessus dans 1* Equation (A. 4) et en s4parant les parties 
r4ell.es et imaginaires, il vient apres quelques simplifications: 

1. Par tie re'elle 


- 


R(P) + bw 2 x c R(^ g ) 

c *i x 


%pv 2 sr« 9 a ) 

p 


RCMj) - moj 2 [x G (x G - Xj)R(^ g ) + r|R((9 A )] 

Cn i l 

_ 


ftpV 2 S!R(<9 A ) 


2. Par tie imaginaire 


J(S9 A ) Xl R(0 ol )' 

2^R(0 a ) l R(0 a ) 

s, 



J(F) + ma> 2 x g J( 8^ g ) 
tipV 2 S 2>fcR(0 A ) 





J (M j) - mw 2 [x G (x G - XjlJfS^) + r|j(80 A )] 


_ Cz ‘, 

C *i,_ 


ftpV 2 Sl 2 c^R(^ a > 


( A.6 ) 
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DISCUSSION 


B. Etkin (Canada): Mr. Math4 has described the frequency response technique which 
he used to obtain stability derivatives from flight data. In principle the same 
results can be obtained by the use of transient test techniques, in which the input 
is a control surface pulse rather than a steady sinusoidal oscillation. The transient 
technique has been used in the U.S.A., I believe with some success. It has the 
obvious advantage of requiring less testing time. Would the speaker care to comment 
on whether he considered this method and, if so, why he prefers to use the frequency* 
response method? 

Reply by P.L. MatM: Nous avons essaye d’ effectuer 1* analyse harmonique de certaines 

r4ponses transitoires d'un avion. En definitive, les resultats furent trSs decevants. 
La precision n’ est absolument pas comparable. Vous avez vu la fonction de transfert 
R/S que nous avions calcul^e et que nous avions measure; ceci represente une bande 
de frequence qui va de la frequence moitie a la frequence double de la frequence 
propre de 1* avion, ce qui est done une bande de frequence assez grande. Si 1’ on 
applique une analyse harmonique de la r^ponse & une solicitation triangulaire ou en 
echelon, on trouve une dispersion des points qui est beaucoup plus grande et qui ne 
permet pas de trouver les coefficients. II existe peut-£tre des cas particuliers ou 
l 1 on pourrait obtenir ces coefficients, mais dans le cas transversal en particulier, 
on n* a jamais pu obtenir des r^sultats d’ essais suffisamment bien alignes que pour 
determiner les coefficients. 


H.H.B.M. Thomas (U.K.): Our experience in the U.K. suggests that, whatever method of 

analysis or excitation is used, the limit of accuracy of results in terms of deriva- 
tives is set by the instruments. A considerable effort has been put into improvement 
of these, but my impression is that the return is not in proportion. Would Mr. Math£ 
care to comment? 

Reply by P.L. Mathe : Effectivement tous ces probl£mes se ramSnent & des probl&nes 

d* instruments de mesure et je crois qu’ il y a un gros progr&s & faire dans ce 
domaine. II y a en outre des progres a faire dans le domaine des mesures elles-m^mes, 
c’ est-a-dire passage aux measures sur bande magn4tique qui facilite les interpretations 
ulte'rieures. 
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